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小型無人超音速実験機向け着陸制御時降下率と着陸制御用高度センサの評価 
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１．研究の背景と目的 
 大気中を高速・高々度まで飛行するための基盤技術を研究開発し，地上間輸送及び地球軌道へ
の往還輸送システムの革新に資するという目標の下，本学航空宇宙機システム研究センターでは
超音速機を実現するための各基盤技術の研究開発ならびに，それらの実証のためのフライング・
テストベッドとしてのマッハ 2程度までの飛行する小型無人超音速実験機の開発が進められてい
る．制御の観点からは，着陸時には各種不安定要因が発生する状況において，高い姿勢制御精度
及び小さな降下率を達成する必要があり，フライングテストベットとしては繰り返しの飛行実験
の使用のため自動離陸，着陸が必要である．  
ここでは上記目的のため，昨年度設計した着陸制御系を用いてエンジン，推力が 6段階可変で
通常迎角時の着陸時速度と高迎角で最も小さな着陸速度の 2種類について，上下方向の突風外乱
を受けた場合の降下率をシミュレーションにより評価し，また着陸制御系の構成ハードウェアと
して重要な高度センサについて選定・評価した結果を報告する． 
 
２．着陸制御系 
着陸制御系のブロック線図を図１に示す．機体への入力は上から，エルロン，エレベータ，ス
ロットル，ラダーとなっている．ピッチ角コマンドはフレア開始高度になった時，グライドスロ
ープ制御からフレア制御へ切り替わる． 
 
図１ 着陸制御系ブロック図 
２－１．グライドスロープ制御 
航空機を着陸させる第一段階として航空機を，図２に示すように滑走路の着地付近から上向き
2.5～3°の仮想的に設定したパスであるグライドスロープに沿って飛行させ，滑走路付近へ導く[1]． 
２－２．フレア制御 
 滑走路に近づくと，グライドスロープに沿った直線飛行から，タッチダウンまでを滑らかな曲
線に沿って飛行させ，降下率を小さくすることにより着陸時の機体の衝撃を小さくする．これの
操作をフレア操作[2]といい，これにより得られる経路をフレアパスと称す．図３にフレアパスの
幾何学的関係を示す． 
得られた．しかし位相曲線の方はオリジナルとはかなり異なっている．シミュレーションとの相
違としては、同定飛行開始時に完全に水平定常飛行になっていなく，そのためピッチ角の運動が
予想より小さかったこと等の実環境の誤差と推定している． 
 
図４ 飛行試験による閉ループ系でのダイナミクス同定結果 
 
６．まとめ 
 亜音速のラジコン機を対象として，そのダイナミクスを閉ループ系のシミュレーションから同
定した．その結果，通常の制御設計より制御帯域を緩くすることで良好に同定可能になり，想定
した外乱などの外的要因があっても良好に同定できることが確認できた．実証実験ではシミュレ
ーションと同程度の結果とはならなかったが，今後はその誤差要因を解明し，同定手法に反映す
る等の改善を行う． 
 
参考文献 
[1] 中溝，「信号解析とシステム同定」，コロナ社，1988 
[2] 片柳，「航空機の飛行力学と制御」，森北出版株式会社，2007 
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 図２ グライドパスにおける幾何学的関係 
 
 
図３ フレアパスにおける幾何学的関係 
 
３．シミュレーション 
３－１．対象航空機モデル 
使用した小型無人超音速実験の機体諸元を表１に示し，表２に風洞試験あるいは推算により求
めた空力微係数を示す． 
表１ 機体諸元 
 
 
重量                𝑊𝑊 299 [kg] 
翼面積              𝑆𝑆 2.15 [m2] 
平均空力翼弦 𝑐𝑐̅ 1.19 [m] 
重心位置 
𝑥𝑥𝑐𝑐𝑐𝑐 −0.67 [m] 
𝑧𝑧𝑐𝑐𝑐𝑐 0 [m] 
慣性モーメント       𝐼𝐼𝑦𝑦 733.11 [kgm2] 
着陸速度（一般）   𝑉𝑉𝐻𝐻 86.0 [m/s] 
対応する迎え角    𝛼𝛼𝐻𝐻 5.6 [deg] 
着陸速度（最低）    𝑉𝑉𝐿𝐿 50.3 [m/s] 
対応する迎え角    𝛼𝛼𝐿𝐿 18 [deg] 
表２ 縦系空力微係数 
 
𝐶𝐶𝑥𝑥𝑥𝑥 0.134 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑥𝑥 0.0 
𝐶𝐶𝑥𝑥𝑥𝑥 
−0.00739𝛼𝛼 +0.0390 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑥𝑥 −1.71 
𝐶𝐶𝑧𝑧𝑥𝑥 0.0 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 −1.31 
𝐶𝐶𝑧𝑧𝑥𝑥 −3.11 𝐶𝐶𝑚𝑚𝑚𝑚 −5.03 
𝐶𝐶𝑧𝑧𝑚𝑚𝑚𝑚 −0.508 𝐶𝐶𝑚𝑚?̇?𝑥 −3.42 
 
３－２．シミュレーション条件 
以下に示す条件にてシミュレーションを行う． 
• フレア開始高度   着陸速度 86 m/sの場合 9.09 m 
着陸速度 50 m/sの場合 4.82 m 
• 突風外乱     高度 1 mの時 下向き 5 m/sの突風が 1秒間発生 
• エンジン推力   600 N，800 N，1000 N，1200 N，1400 N，1600 Nの 6段可変 
• エンジン特性   1秒，10秒の遅れ要素 
３－３．シミュレーション結果 
上記条件を用いてシミュレーションを行った結果を図４，５および表３に示す． 
図４，５より，着陸速度 50 m/sかつエンジン時間遅れ 10秒の時では，瞬間的に推力が立ち上
がらなかったため，十分な揚力を得られず 0.6 m/s程の降下率で接地しているが，着陸速度 86 m/s
時では 0.2 m/s程と影響が少ない．また，外乱を受けた場合でも推力の立ち上がりが遅いためエン
ジン時間遅れ 1秒と比べて，着陸速度 50，86 m/sそれぞれ 0.4 m/s，0.2 m/s程接地時降下率が大
きくなる結果となった． 
地表 トランスミッタ
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図４ 着陸速度 50 m/s時の降下率と高度のフレア制御シミュレーション結果 
 
 
図５ 着陸速度 86 m/s時の降下率と高度のフレア制御シミュレーション結果 
 
表３ 接地時降下率まとめ 
 
 
４．着陸制御用高度センサ 
着陸制御を行うには，地上付近の正確な高度データが必要となるが，GPSの精度は一般的に 3 m
～10 mとされており着陸時の衝撃の観点から使用できない．よって，小型無人超音速実験機に向
けて着陸制御用に別途高度センサを構築した．  
高度センサとして SHARP 製の赤外線測距センサを選定した．但し，概ね 0～数 m程度の測定
レンジを確保するため，図６に示すように，2つの測定距離の違う測距センサを使用し，高度 5 m
までを測定する高度センサ系を構築し，電動ラジコン飛行機下面に搭載することとした． 
 
図６  高度センサ 
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図３ フレアパスにおける幾何学的関係 
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学内コンクリート壁を用いて測定距離に対する高度センサの特性を確認した．高度センサのカ
タログ特性を用いて実際の距離と出力される距離を比較した結果を図７に示す．図より高度セン
サは 15％程の精度であり，0.2～5 mの範囲で使用可能である．また，近距離，遠距離センサの出
力値が測定距離 1 mの時に最も近いため，高度 1 mにおいて遠距離センサと近距離センサを切り
替えることとした． 
 
 
図７ 高度センサ試験結果 
 
５．まとめ 
小型無人超音速実験機を対象に着陸時縦系制御系設計を行い，現実的なエンジン特性を想定し
突風外乱を組み入れたシミュレーションにより接地時の降下率を評価した．この結果，最低着陸
速度の場合にエンジンの遅れ要素が大きいと，接地時の降下率が 0.5 m/s近く増加し，通常速度で
は 0.2 m/s近く増加することを確認した．また，小型無人超音速実験機に向けた高度センサの実証
機への搭載，および特性を確認した．使用範囲は 0.2～5 mであり，精度は測定距離に対して 15％
程である． 
今後は，着陸制御技術の実証のため初期段階として，高度センサを搭載した電動ラジコン機で
飛行試験を行い，小型無人超音速機での着陸制御技術を確立する． 
 
参考文献 
[1] 加藤明夫，板垣良樹：ファジィ制御による自動着陸の制御則，日本航空宇宙学会論文集，
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[2] 片柳亮二：航空機の飛行制御の実際，森北出版，2011． 
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